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小惑星探査機はやぶ さのよ うな大気圏再突入型 カプセルは宇宙空間か ら地上に帰還す る間に,非常に広い
領域を飛行する.この飛行領域において姿勢安定を実現するためには実際の飛行データを用いて再突入カプ
セルの空力設計の妥当性を検証す る必要がある.これまで,再 突入カプセル の空力係数は風洞試験,CFDに
より取得,推 定 されたが,は やぶ さ2の回収 カプセルには飛行計測センサーモジュールであるREMMが搭載
されてい る.そのため,地球帰還時には回収カプセルの母船か らの分離か らパ ラシュー ト解散までの全飛行
領域 において3軸加速度お よび角速度を取得することができる.そ こで本論文では,実 飛行デー タか ら再突
入カプセル の空力設計の妥当性 を検証す るために,カルマンフィル タを用いて空力係数 を推定す る方法の確
立を目的 とす る,
は じめに,再 突入カプセルの支配方程式で用いる各パラメー タを定義 し,観測値か ら推定す る値の理論
式を示す.次 にカルマ ンフィルタのフィル タ リング設定お よび推定パラメー タの同定問題についてノイ ズ
の最尤推定値や共分散行列における相関関数を算出 し,検討 した,そ の後,カ ルマンフィルタによるシミ
ュ レーシ ョンの運動データか ら姿勢角 ・角加速度,速 度 ・位置お よび各空力係数の推定結果を示 した.こ
の推定方法を検証するにあたって,は やぶ さカプセルの設計のために空力係数を入力す ることで ノミナル
計算による再突入カプセルの運動デー タが算出 されるプ ログラムを用いた,算 出された運動データにノイ
ズをのせ,そ れ らを観測値 としてカルマンフィル タの空力係数推定プログラムに入力す ることで,観 測値
のノイズが誤差補正 された上でノミナル計算時に入力 していた空力係数を求めた.こ れ によ り,本研究に












































































κ,且軸 姿勢 角 のフ ィル タ リング結果
図3.4ア軸姿勢角のフ ィル タリング結果
図353軸 加速度のフィルタ リング結果
図3.63軸 速 度 の ブイル タ リング結 果










はやぶ さカプセルのノミナル計算 によるマ ッハ数
はやぶ さカプセルのノ ミナル計算によるα亡o亡


















































2,4.1姿勢 角 ・角 加 速 度
2.4.2速度 ・位 置






3.1フ ィル タ リン グ設 定
3.1.1フィル タリング手法 の概要
3、1.2カルマ ンフ ィル タに基づ く漸 化式
3,1,3姿勢角 の推 定 にお け る各パ ラメー タの定 義
3,L4速度 ・位 置 の推定 にお け る各パ ラ メー タの 定義
3,2推定パ ラメー タの同定 問題
3,2,1観測方程式 ・状態方程式におけるノイズの最尤推定値
3.2.2観測値 の平 滑化
3.2.3カルマ ンゲイ ンの決 定
3.2.4共分散 行列 の更新
3.3シ ミュ レー シ ョン結 果
3.3.1角速 度 ・姿勢 角
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本章では,再 突入カプセルの空力設計の変遷 と,母船分離か ら地球帰還までの飛行 中における主な現状
の課題を二点挙げる,そ の後,そ れ らの課題の解決策 として本研究の 目的を示す,
1.1研 究背 景
近年,宇 宙活動 における物資回収や小惑星などの天体か らサ ンプルを地球へ持 ち帰 る大気圏再突入カプ
セル形状の検討が複数行われている,国際宇宙ステーシ ョン(ISS)からの物 資回収を 目的 として,宇 宙 ス
テーシ ョン補給機 こ うのとり(HTV)に回収機能を付加 したHTV-Rの検討は将来の有人宇宙活動 を行 う
上 で非常に重要な技術 である1},
一方,天体か らサンプルを持ち帰 るサンプル リターンについて,惑星の中で も特に火星は生命 が存在す
る可能性 が最も高 く,欧 米露では精力的に探査が行われてきた.日 本で も現在,探 査計画が進 められてお
り,その中でも火星か らサンプルを持ち帰 る火星サンプル リターン計画等 に用い られ る火星大気圏突入 カ
プセル形状の検討 も複数行われている2).再突入カプセルの形状の中で最 も頻繁に用い られ るsphere-cone
形状は,搭 載システムを単純化す るために,受 動的な空力安定性 による安定な飛行の達成 を要求 され るこ
とが多い,こ の動的な安定性 を評価するためには2種 類の実験的方法が考えられる.
第一は風洞設備 を用いて模型を振動 させ る振動法であ り,さ らに大別すると自由振動法,自 由回転法及
び強制振動法の三っになる,Wehrend3Pt}s}は惑星探査プローブの空力特性 を調査す る目的で,半 頂角10。
の鈍頭 円錐体の静的な空力係数及びピッチ軸回 りの動的なダンピング空力係数 を強制振動法によ り測定 し
た.O.65〈M〈2.2の領域 で迎角 αニ18⑪までの空力係数を取得 しているが,マ ッハ数Mニ1付近で迎角が0。
〈α<5。では動的に不安定になること,特 に円錐状の背面形状を有す るものについてはフラッ トな背面形
状のもの と比較 してその傾向が顕著に見られ,測定 したほとん どのマ ッハ数領域 で動的に不安定であった.
また,前 面形状 を鈍頭にす ること及び背面形状 を球状にすることはどちらも動不安定であることがわかっ
た,さ らに,面 に円状の切 り込み を設けることで亜音速領域で動安定であるが,音 速領域では動不安定 と
なった.Wrightら6)はMercurifGeminiについて強制振動法を用いて05<M<4.63におけるピッチ,ヨL・一F軸回
りの動的なダン ピング空力係数を調べた.そ の結果,ダ ンピング空力係数は迎角に対 して非線形な変化を
示 した.Apollo計画の後期 には司令船(CommandModule)について 自由回転法を用いて試験 した ところ,
0.3〈M<0.8において再突入時の姿勢である迎角180。では動的に不安定であった7},動的な安定性 を評価す
る第二の試験法 は実際に飛翔体 を飛翔 させ る自由飛行法である.Krumins8)9)は飛翔体 を高速で射出す る弾
道飛行装置(バ リステ ィックレンジ)を用いて半頂角60。の鈍頭 円錐体 カプセルについて動安定性を調査
し,M=1付近で動不安定であり,M=4以上で動安定であるとい う傾向が得 られた.ま た,Sammondsi。川
はバ リステ ィックレンジを用いて半頂角55。と60。の2つ の鈍頭円錐体カプセルにっいて動安定性 を調
査 し,1.0〈M<1.4で動不安定であった.河 本12)は超音速風洞 内にMercury型のカプセルを初期迎角30。で
打 ち出 し,1.5〈M<3.0で振幅は発散 して動 不安定であった.ま た,こ れ らの動的な安定性 を評価する2種
類の実験法が確立 されて くると,両者 の結果を比較す る調査が行われた,吉 永 ら13)14)IS)16}17)IS}は,軌道再
突入実験機OPEX(OrbitalReentryExperiment)について,遷 音速か ら極超音速の広いマ ッハ数範囲にわた
って自由回転法による動的風洞試験を行った.OREXは極超音速領域のM=7.1では動的にほぼ安定 とみな
す ことができた.し か しなが ら,0.7<M<2、Oの遷音速から超音速領域では振 動は発散 し,あ る振幅で リミ
ッ トサイ クルになった.振 動の最大振幅は1.OくM<1.1で観察 され,20。程度まで達 した,ま た,OREXの
実機飛翔結果の うち推定飛行M=1付近では風洞試験 と同程度の振動が発生 した,このよ うに,これ まで行
われた再突入カプセルの安定性の研究から,静 的には安定であっても亜音速から遷音速において動的に不
安定 となる傾向が報告 されている,こ の動不安定性は,カ プセル背面の非定常的な圧 力変動 に依存 してい
1
る と考えられているが,未 だ十分な知見は得 られていない,そ のため,再 突入カプセルの運用のためには
亜音速か ら遷音速 にかけての動安定特性 を把握することが重要である,さ らに,Useltenig)による火星探査
プ ローブ(Viking)の風洞試験及び飛翔試験では動不安定性の存在 を明確にすると同時に,風 洞試験では
模型 を支持するステ ィングの太 さ,長さをパラメータとしてVikingの動的不安定性へ与える影響について
の調査も行 った.大 きな剥離を伴 う亜音速流れにおいて,非 定常現象における支持干渉の影響は顕著であ
る.特に後部が丸いカプセル形状は実飛行で剥離位置が固定 されず,物体の運動 と相互 に影響 し合 うため,
この ように従来の風洞試験では支持装置の影響が大きく正確 な測定が困難であった.そ こで近年では,動
安定特性調査の第一歩 として,宇宙航空研究開発機構(JAXA)の支持干渉が無い磁力支持天秤装置(MSBS)
用いて,再 突入型カプセルの軸力係数およびモーメン ト係数 を算出する試験 も行 われているが,磁 力支持
の可能範囲の制約 により,M=0.05未満における非常に低い速度領域 における測定が実現 されてい ることが
現状である20),
1.2課 題
小惑星探査機はやぶ さのよ うな大気圏再突入型カプセルは宇宙空間か ら地上に帰還す る問に,図1,1に











































図1,1は やぶ さ2カ プセ ル の ノ ミナル 計算2D
ここで,再 突入カプセルの飛行領城において姿勢安定 を実現す るために検証すべき主な課題 が二点ある.
一一点 目は,自由分子流領域において母船か らカプセルが分離 される際に慣性座標空間に固定 され,分離時の
姿勢のまま大気圏に再突入するこ とである.(図L2)こ こでは,空力加熱の影響を小 さくするために迎角
0。の姿勢 に固定 され ることが理想であるが,0.3Hzのロールスピン状態でカプセル は母船か ら分離 され る,
そ こで,ロールダンピング係数をは じめ とす る空力係数を求 めることで,分離擾乱の影響 を検証する必要が








図1.2再 突入カプセルの母船分離か ら慣 陸座標系に固定 される22)
1.3研 究 目的
これ まで,広 い領域 を飛行する再突入カプセルの空力係数は風洞試験,流 体解析(ComputationalFluid
Dynamics:CFD)により取得,推 定 されてきた.小惑星探査機 はやぶ さの回収カプセルは設計上の制約か ら
運動計測センサ類は非搭載であったが,は やぶ さ2の回収カプセルには飛行計測セ ンサーモジュールである
REMM(図1.3)が搭載 されている.そ のため,地 球帰還時には回収カプセルの母船か らの分離か らパラ
シュー ト解散までの全飛行領域において3軸加速度および角速度 を取得することができる.
以上よ り本研究の 目的は,実 飛行データか ら再突入カプセルの空力設計の妥当性 を検証するために,第
一段階 として,シ ミュ レー ションの運動データから空力係数を推定す る方法を確立す ることとする.
二軌n血
「「ntrn
図1,3は や ぶ さ2カ プセル に搭 載 され た飛行 計測セ ンサー モ ジ ュー ルREMM2a-}
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第2章 空力係数の推定課題
本章では,再 突入カプセルの支配方程式の各パ ラメータおよびそれ らを推定するにあたって必要 となる
値を示 し,本研究で推定す る軸力係数 モー メン ト係数お よびダンピング係数を定義す る,ま た,観 測値
の座標 系と再突入カプセルの支配方程式にお ける既知の値の座標系が異なることか ら,そ れ らの座標変換
行列の計算方法にっいても示す.
2.1使 用す る無次元量 ・用語 の定義
本研 究では以下の無次元量を使用 して解析,考 察 を行 う.
マ ツハ数:班
流 体 の圧 縮性 の尺 度 とな る無次元 量で あ り,次 式 で定義 され る.





レイ ノル ズ数:Rε 数
物体 回 りの流速 を レイ ノル ズ数 を川い て,無 次元化す る.レ イ ノル ズ数 は以 下の式 で定義 す る,






軸 力係 数 につ いて,一 例 と して抗 力係数CDは以下 の式で 定義 す る,同 様 に して揚力係 数免 を定義す る,




モ ー メ ン ト係数=`拠
モー メ ン ト係 数 につい て,凡 例 としてCmは以下 の式で定義 す る.





本 節 にお い て座標 変 換行 列 を 示す に あたっ て,各 座 標 系 の定義 を表2.
に示 す24).
表2.1座 標 系の定義24}
お よ び 図2」,図2.2,図2.3





















El=赤 道 面 内,Greenwich子 午
面 を 貫 く 方 向
E2:地 球 ス ピ ン 軸 北 側 向 き
E3:ElxE2
Cl:North









































観測値である3軸 加速度および角速度は機体座標系のB系 で取得 されるため,支配方程式の各パ ラメー
タをB系 表示 し,シ ミュレーションを行った,既知の重力加速度は回転地球座標系E系 にお ける値 である
ため,まず第一に,E系 か ら機体重心中心の地球固定である座標系C系 へ座標変換 し,そ の後オイラー角
の方程式か ら24),C系からB系 へ座標変換 した,
E系 からC系 への座標変換行列TCE
使用す る記号の定義を表2.2に示 し,以下1-3の 各軸回 りの各回転によって座標変換行列TCEを式(25)
に示す.こ こで,そ れぞれの回転角度は機体の角運動 によるもので,観 測値の角速度か ら推定できる.
LYEま わ りにγR回転,
2.XEま わ りにdμ回 転,
3.YEま わ りに 一γ回 転
6

















-r潔灘 鞭膿瓢二::誰鵜 1鷺繍 繍蹴
C系 か らB系 へ の座 標変 換行 列TBC
































従 って,式(2.5),(2.6)からE系 か らB系 への座 標 変換行 列T朋 は,
TBE=TCETBC (2,7)
と求 め られ る,
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2.3再突入カプセルの支配方程式 と空力係数
再突入 カプセルの飛行中の支配方程式は並進お よび回転運動についてそれぞれ検討 し,それぞれのパラ







































躍繍+一 騨 一欄 一匪F榛}(2・12)
で与えられる,右 辺第一項はモーメン ト係数で示すモーメン ト項であ り,右辺第二項はダンピング係数で


























以上 より,各 空力係数の式 を定義する.
10
軸 力 係 数
式(2.8),(2.9),(2.10)より,
抗力 係数 ・揚力係 数
式(2.14)および
圏一器[雛1徽]
CDニ ーCxcosα一Czsina(空 力 中 心 の κ軸 方 向 空 気 力)
CL・Cxsinα一Czcosα(空 力 中 心 のz軸 方 向 空 気 力)
よ り,
[豊1一器[准『郷鷲 望潔瓢1㍉顎協望l!糊
モ ー メ ン ト係 数
式(2,12),(2,13)より,
【多1-1≡llii≡箋1
こ こ で,(XCG,YCG,zCσ)は空 力 中 心 を 原 点 と した 重 心 位 置 で あ り,2.4,3で 示 す,
ダ ン ピ ン グ係 数
式(2.12),(2.13),(2.18)より,


















2.4観 測 値 か ら 推 定 す る 値
2.3節 にお いて,表2.3や表i2Aで示 した,観測値 か ら推 定す る各値 にっ いて,以下 の方針 を検討 す る,
2.4.1姿 勢 角 ・角 加 速 度
姿勢 角[γ]Bニ[`ipθ ψ工B
t=Oの とき,Poニ0ψ 。ニ0と す る と,そ の後 の時 間経過 で角速度 は計 測で き るた め,
亡一sの ときq 、=q(s.、)+P,{s-(s-1)}(2・20)
で あ り,亡二〇 か らy,z軸に関 して も同様 に各 姿勢 角 が連続 的 に求 め られ,こ れ に よ り,式(2,10)のB系に
お け る重 力加 速度 が算 出可 能 であ る.
　 ほ
角加 速度[ωBE]ニ[Pqナ]B
亡=0の とき,p。ニ0戸 。ニ0と す る と,そ の後 の時閲経 過 で角速度 は計測 で きるた め,
亡一sの ときPs-
{1≒ξ笥(2・21)
であ り,亡二 〇 か らy,z軸に関 して も同様 に各角加 速度 が連続 的 に求め られ る.
2.4.2速 度 ・位 置
速 度 レ釧Bニ[Vx"y1列B
亡=0の とき,Vxo=Oax。=0で あ り,そ の後 の時間経 過 で加 速度 は計測 で き るた め,
亡=sの ときV xs=Vx(s_1)+αxs{s-(s-1)}(2・22)
で あ り,tニ0か らy.x軸 に関 して も同様 に各軸速 度 が連続 的 に求め られ,こ れ に よ り,カ プセル の飛行
中 の迎角α就
α・・1=lc・s-・[y儲B](2・23)
が 求 め られ る.こ こ で,[κB]はB系 にお け る κ軸方 向座標 の 単位ベ ク トル[XB]=[100]で あ る.
位置[5劉Bニ[Sx3アSz]B
亡二 〇 の とき,Sxe二初 期値axeニ0で あ り,そ の後 の時間経過 で加速度 は計測 で きるた め,
亡一 ・ の と きs
。、=・ 。(、一、)+v。,{s-(・ 一 ・)}+ia.,{s-(・ 一 ・)}・(2・24)
で あ り,亡=0か らy,z軸に関 して も同様 に各軸位 置が連 続 的に求 め られ る,
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2.4.3空力 中心 を原 点 と した 重 心 位置
空力中心を原点 とした重心位置 を求めるにあたって,座標系原点は機体背面中心 とし,使用する記号の定
義 を表2.6,それぞれの中心位置お よび迎角を図2.7に示す.





























また,図2.7に お い て,
γ=短鴫) (2.25)







tan(一髪1、 一 γ)一 一t、n(Zgcαtot十y)(228)
同様に して,YCGは
γ・・=tan(Zgc一β 一 γ)=-tan誤 γ)(2・29)




本章では,観 測値の ノイズが同時に積分 されることを避 けるため,カ ルマンフィル タによる誤差補正を
検討する.フ ィル タリング設定手法を示 し,観測方程式 ・状態方程式 のノイズ設定後,共 分散行列か ら相
関係数を求めることで誤差分散の関係を検証する.さ らに,誤 差補正をしてデータを平滑化す ることでノ
イズを減少 させ,各 パ ラメータのシミュ レーション結果を考察する.
3.1フ ィル タ リン グ設 定
カルマ ンフィル タとは,状態空間モデルにおいて 「状態」を効率的に推定する計算アル ゴ リズムである.
カルマンフィルタを用いて,「観測値」 と観測方程式,状 態方程式か ら 「状態」を推定す ることができる,




2.パ ラメータを使 ってカルマンフ ィル タを実行 し,「状態」を推定す る方法
を検討す る必要がある25).
3.1.1フィル タ リング 手 法 の概 要
フィル タ リング手法の概要図を以下の図3,1に示す
センサ
1囮 歴翫 引囮 噺■
1角速度センサ1 悔 卿91 , 脚1[石 ψ,θ,ψ














図3.1フ ィル タ リング手法の概 要 図
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上記 の推 定 問題 を考 え るとき,θ は未 知 のパ ラ メー タベ ク トル であ る,状 態量 敏 δと θ を同時 に推 定/
同定す るに は上式 に対 して フ ィル タ を構成す るだけで は θ を精 度 よ く同定 で きない.例 えば θ が一 定値
であ るな らば,そ れ を一っ の状 態量 とみ て θ(∂とし,
θ(t)ニ0
を システ ム方程式 に組 み入れ,拡 大 システム方程 式
兎(t)=f[t,x(t),θ]+{sys亡emnotse}
θ(t)={noise}




を常 に観測 して い る とみ な して,観 測 モデル に付加 してい る,
γ(のニh[t,X(の]+{observαtionnoise}
yp(t)≡0ニc[x(の](+{noise})
3.1.2カ ル マ ン フ ィ ル タ に 基 づ く漸 化 式





で 与 え られ,Xt=状 態 ベ ク トル,yt=観 測 ベ ク トル,Ft=遷 移 行 列 で あ る.











が与えられる,こ こで,Vは 状態ベ ク トルの分散共分散行列であ り,添 え字の'固 は時刻t-1からtへの
予測分布 を示す,こ の結果 から得 られる状態ベ ク トル銑が推定結果である,







この式 中 の観測ltl{であ る 角速 度 を カル マ ンフ ィル タに よ り誤 ノ曽甫正す る.















































と設 定す る.こ こで,
[菱H藷難ll (3.7)
よ り,





3.1.4速度 ・位 置 の推 定 に お け る各 パ ラ メー タの 定 義
速度
観測 される加速度 について重力加速度を考慮 し,
團 一一(llyl]B-r嘲
従って,速 度 は
陰闇 一∫図 　 ∫C訂+[T]・・[lt]E)dt
で求 め られ る,こ の 式 中の観測イ1}㌔:であ る加速度 をカルマ ン フ ィル タに より誤 差 補lllする、
























































で 求 め られ る.
二の 、Wの 観1期llLI:であ るJJI1速度 を 一/」ルマ ン フ ィル タにiこり、;呉差{{lilll{する 、


































































































































3.2推 定パ ラメー タの同定問題
実際に計測する観 測値には ノイズが含まれてお り,それ らを除去するためにはカルマンフィル タにおい
て,3.1.2内で述べたシステムノイズおよび観測 ノイズの設定お よびそれ に伴 うカルマンゲイ ンの決定が
非常に重要である,そこで本節では,観測方程式 ・状態方程式に示すノイ ズを最尤推定法によって設定 し,
共分散行列か ら相 関係数を求めることで誤差分散の関係を示す.特 に,位 置の推定においては,観 測値 で
ある加速度 を2階 積分 して求めるため,1階 積分によって求められた結果について,カ ルマ ンゲイ ンを1
階積分において行 った誤差補正より閾値を大幅に狭 く設定す ることで精度を維持する必要がある.こ のよ
うに して誤差補正を行い,デ ータを平滑化す ることで推定値の改善を検討す る,
3.2.1観測方程式 ・状態方程式におけるノイズの最尤推定値
最尤法は,対 数尤度 を未知パラメータの関数 と考えて対数尤度 を最大にす る未知パ ラメータの値 をパラ
メー タの推定量 として採用す る推定手法である,
観測方程式お よび状態方程式にお けるノイズパラメータQ,,R亡を最尤法により推定す る,まず,初 期状
態分布ai～N(al,Pl)が既知である場合,γ1,_..,ytの同時密度について,周 辺密度 と条件付き密度で
P(Y1,_.,γ亡)ニP(Yt_エ)P(yt1Yt_1)













で与 えられ る,ま た,Ftはカル マ ン フ ィル タか ら得 られ るた め,カ ル マ ン フィル タの結果 を用 い て尤度 の
評価 が可能 で あ る26).
式(3.16)の対数 尤 度 か ら数値 的 に ノイ ズパ ラメー タq,,R亡の最尤推 定 量 を求 め るに あた って,分散 は正 の実
数 に限定 され る とい う数値 最適 化 上の制約 を外 すた め に,ψvニlogqt,ψWニ10gRtによ り全 ての実数 を
と り うるパ ラメー タ ψ,ψ に変換 した上 でシ ミュ レー シ ョンを行 う.
vw
3.2.2観測 値 の 平 滑 化
各時点で観 測 され たノイズのデータを平均化 し,時系列が与 えられ たもとでの状態α1,.,_,αnの条件付







で与 え られ る.た だ し,Ptは各11寺点tに 対す る状態 α亡のVVI先予測atの予測誤 差分 散 であ る.
式(3.17)の括 弧 のill身をrtとお くと,1期 前のrt-1につい て後 ろ向 きの漸化 式 が得 られ る こ とか ら,平 滑
化 状態傷 は
rt-、ニFド1ツ 亡+ム 亡r亡,δtニ α亡1亡+P亡1亡rt,亡 二 η,…,1・ (3.18)
の状態平滑化漸化式 によって逐次的に計算する,ただ し,最終地点亡二ηより後には観測値が得 られないた
め,rnニ0である.
次に,平 滑化状態分散Vtは多変量正規分布における条件付 き分散 の定理を用いて,
UtニP亡lt-P2tlt(Ft-.1i+L曇+、1㌫亀+…+L曇+、 …L監 一、㌃1) (3」9)
で与 え られ る.
式(3」9)の括弧 の中身 をNtとお くと,式(3,18)のrtの漸化 式 について分 散 を とるこ とに よ り,1期 前 の後 ろ向
　
き漸化 式ハ1亡一1二耳+L蕃+11V亡が得 られ る ことか ら,平 滑化 状 態分散Vtは
N,.、 ニFr1+即 、,VtニP、1、-P2、1,N、,亡 二n,…,1・ (320)
の状態分散平滑化漸化式によって逐次的に計算する,ただ し,最終地点亡二ηよ り後には観測値が得 られな
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いた め,Nn=Oで あ る.
以上 よ り,カ ル マ ン フ ィル タの成果物atlt,P亡lt,v亡を用 いて 平滑化 状態 と平 滑化状 態 分散 を求 め る状 態
平滑化 の逐 次計 算式 が示 され た,
さ らに,観 測値 が欠測 してい る と仮定 して欠 測 あ りの状況 下 におけ る フィル タ リングお よび状 態 平 滑化




で 与え られ る.こ の とき,欠 測期 間が複数 に分 かれ てい る場合 で も状態 平滑化 によ って 自動 的 に欠 測 時点
t=τ,τ+1,_tτ‡の状態 が補 間 され る.
3.2.3カ ル マ ン ゲ イ ン の 決 定
カル マ ンゲイ ンKtの決定 につ いて,観 測値ytの事後状 態推 定誤 差Xtlt一エと直行 す る原 理 よ り,
E[x,1、.、y、.、-1工=0 (3.22)
で あ る.従 って,事 後 状態 誤差ベ ク トルXtltは,
X亡1亡二Xti亡一1+κ 亡(Vt-HtXtlt-、) (3.23)
以 上 よ り,式(3.22)および(3.23)から,
Kt=Vtl亡一1H『(HtVqt-1H『+R亡)-1 (3,24>
が与えられ,カ ルマンゲイ ンを決定する,このためには事前共分散行列Vtltを計算す る必要があ り,次節で
方法を示す.
3.2.4共 分 散 行 列 の 更 新
1期前t-1に お け る事後 共分散 行列Vt-"t-1が得 られ てい る とす ると,Vt-11t-1を用 いて時 刻tに お け る事
前 共分散 行列Vtlt-1を計 算す る予測 ステ ップ を検 討 し,そ の後Vtlt-1を用 い て時 刻tに お け る事後共 分 散行
列1知 を計算す る フィル タ リン グステ ップを検 討す る.
予測 ステ ップ は,
V亡it-1=F亡Vt-11亡一 F1+σ 亡G亡G『 (3.25)
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で与 え られ,フ ィル タ リン グステ ップ は,
Vtl亡=Vtl亡.・+κ 亡H亡Iltr亡.・ (3.26)
で与えられ る,こ れによ り,共分散行列の更新を行い,共 分散行列は個々の変数に用いる単位 に依存す る
ため,変 数の標準偏 差で除算す ることで相関関数 を計算 し,基 準を統一する,
3.3シ ミュ レー シ ョン結 果
本節では,3.1節お よび3.2節 で示 したフィル タリング手法を用いてMATLAB⑪によって観測値から
推定す る値である,姿 勢角,速 度 ・位置のシ ミュレー ション結果を示す.こ こでは,実 際の再突入カプセ
ルの飛行データが取得できていないことか ら,はやぶ さカプセルの空力係数 を与えることで運動データを
算出する飛行解析 プログラムにおける,3軸 の加速度 ・角速度 を用いてフィルタ リングを行 う.そ の後,
それぞれの推定値 か ら,再突入 カプセルの支配方程式 にお ける各空力係数 を計算する,は やぶ さカプセル
の機体設計時に使用 されたCFD解析お よび風洞試験によって算出 された空力係数 との比較により,次節に
おいて本研究の 圓的の達成について考察する.
3.3.1角 速 度 ・姿 勢 角



















図3,23軸 角速度 のフ ィル タ リング結 果
150 200
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図3.4y軸 姿勢角の フィル タ リン グ結果
200
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3.3.2加速 度 ・速 度 ・位 置





































































図3.73軸 座標 位 置の フ ィル タ リン グ結果
3.3.3空 力 係 数
3.3,1節,3.3,2節よ り,再 突入 カプセル が大気 圏再 突入後200秒間 にお ける各 空 力係 数 の計算 結果
を 図3.8,図3、9,図3」0に 示す,ま た,は や ぶ さカプセル の ノ ミナル 計算値 との比較 のた め,マ ッハ数
お よびα亡。亡の 再突 入後200秒間 の時間 変化 につい て も同様 に図3.11,図3.12に示す.
こ こで,再 突入 カ プセ ル は軸対 称 であ る ことか ら,x軸 とア軸 の空力係 数 は等 しい.従 って,y軸 と2軸 に




























































































































































図3・12は や ぶ さカプセル のノ ミナル 計算 に よるαt。亡
200
さ らに,は やぶ さカプセル の機 体 設計 時 に使 用 され たCFD解 析お よび風洞 試験 に よ って算 出 され た ,





































































空力係数はいずれ もFIOO[s]以降に徐々に収束せず,時 間変化に伴って発散の傾向が見 られ る.図3.2
よ り,機体回転の リミットサイ クルが発散 され ていることか ら,図3.11のマ ッハ数の範囲がちょうど遷音
速域であ り,従来か ら報告 されている動的な不安定の状態を示す,
また,図3.4より,姿勢角のピッチ方向における動的不安定性が主にy軸 方向の空力係数(図3.8,図3.9,
図3.10)に影響 を与えていることがわかる.
さらに,シ ミュ レー ションによる運動データ3軸 加速度お よび角速度か ら算出 した各空力係数 をはやぶ
さカプセルのノ ミナル計算値 と比較検討す ると,Mニ1において表3,1に示す通 り,平均値 および標準誤差
のオーダーがほぼ等 しく,同程度の値であることがわかる.CL,Cm,Cmqに関 しては平均値のオーダーが



























従って,シ ミュレーシ ョンによる運動データにノイズがのっていると仮定 し,




本章では,前 章で観 測値 から,位置,速 度および姿勢角,角 加速度を推定 し,これ らを用いて最終的に再
突入カプセルの支配方程式から各空力係数 を推定 した結果を検証す る.その後,本研究における結論 から挙
がる今後の課題 と,それ らを解決す る方法を検討 し,展望を述べる.
4.1結 論
はやぶ さカプセルの設計のために空力係数 を入力す ることでノミナル計算による再突入カプセル の運動
デー タが算出 され るプログラムにおいて,3軸 加速度および角速度にノイズをのせ,カ ルマ ンフィル タに
よって積分計算を誤差補正 し,速度 ・位置お よび姿勢角を推定 した.
また,再 突入カプセル の支配方程式か ら,それ らの推定値 を用いて空力係数を算出 し,ノ ミナル計算時
に入力 していた空力係数 と比較 し,妥 当性を検証 した.
従って,本研究において,シミュレーシ ョンによる観測データから空力係数を推定す る方法が確 立 された,
4.2今 後の課題 と展望
今後の課題 として,第 一に低い飛行領域において実際に再突入カプセルの飛行デー タを取得 し,今回提
案 した空力係数の推定方法を実飛行データの入力によって検証 し,精度を上げる必要がある.第 二 に,自
由分子流か ら連続流領域における飛行環境の変化か ら,支配方程式において空力係数 を算出す ることに加
え,外 乱影響 を示 さなければならない.そ のためには,現 段階で提案 したシミュレーションを用いて,実
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